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@ Verfahren zum Andocken eines Flugzeuges an eine Flug- 
gastbrucke eines Flughafengebaudes unter Verwendung 
einer Lasereender-, Laserempfangs- und Auswerteeinrich- 
tung sowie einer in der Sichtfinie des Flugzeughlhrers 
bef indllchen Anzeigevorrichtung zur Anzeige der Entfemung 
bzw. Abweichung des Flugzeuges von der Halteposition 
bzw. der Idealrollinie sowie eines Haltesignals. Zur Erzieiung 
eines verhartnlsmSftlg grofcen MeBsignals und eines std- 
rungsfreien Andockens wird im wesentlichen nur die Rumpf- 
spitze des Flugzeuges (1) in horizontaler und verbkaler 
Richtung abgetastet. Die reflektierten Laserstrahlimpulse 
warden als MeSwerte einer Steuer- und Auswerteeinrich- 
tung (5) zugefuhrt, wobei aus den MeSwerten durch Ver- 
gieich mit den Sollwerten einer durch den Flugzeugtyp 
vorgegebenen Rumpfspitzen-Schablone der aktuelle Signal- 
veiiauf der Rumpfspitze In der Ausgangsstellung ermittelt 
f wird. Aus den Daten des aktuellen Signah/erlaufes der 
Rumpfspitze werden fur die Ausgangsstellung die aktuelle 
Entfemung und die aktuelle Abweichung des Flugzeuges (1) 
von der Haheposition und der Idealrollinie ermittelt und auf 
der Anzeigevorrichtung (8) zur Anzeige gebracht 
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Beschreibung 

Die Erfindung betrifft cin Verfahren gemaB dem Obcrbegriff von Anspruch 1 sowie eine Vorrichtung zur 
DurchfQhrung des Verfahrens. 

Aus dcr EP 0 368 692 Al ist eine Vorrichtung zur Ortung der Position eines Flugzeuges bekannt, mit dessen 
Hilf e das Flugzeug zu einer durch die Ruggastbrflcke vorgegebenen Halteposition derart geftthrt wird, daB die 
RugzeugtUr und die Offnung der Rugastbrucke unmittelbar nebeneinander liegen. Die Vorrichtung umf afit eine 
Lasersendereinrichtung, deren parallel zur Fortbewegungsflache des Flugzeuges ausgesandten L^serstrahUm- 
pulse auf das Bugrad des georteten und zu ftihrenden Flugzeuges gerichtet sind, und eine Laserempf angseinrich- 
tung, die die von dem Bugrad des Flugzeuges reflektierten Laserstrahlimpulse empfftngt Der Laserempfangs- 
einrichtung ist eine Auswerteeinrichtung nachgeordnet, der vor Beginn eines Ortungsvorganges den zu orten- 
den und zu fuhrenden Flugzeugtyp charakterisierende Daten eingegeben werden und die die jeweilige Entfer- 
nung des Flugzeuges von dem Haltepunkt sowie die jeweilige Abweichung des Flugzeuges von der Idealrollinie 
ermittelt Die ermittelten Werte werden auf einer in der Sichtlinie des Rugzeugf uhrers befindlichen Anzeigevor- 
richtung angezeigt, ebenso wie ein Haltesignal beim Erreichen der Halteposition durch das Flugzeug. Diese 
vorbekannte Vorrichtung weist zwei wesentliche Nachteile auf, zum einen liefern die Bugrflder von Flugzeugen 
infolge ihrer verhaltnismaBig geringen geometrischen Abmessungen keine ausreichende Anzahl von MeBpunk- 
ten und daher ein geringes MeBsignal, und zum anderen kftnnen die MeBvorgange aufgrund der Anordnung der 
MeBvorrichtung in unmittelbarer Nahe der Fortbewegungsflache beispielsweise durch Transportfahrzeuge 
oder dergleichen leicht unterbrochen werden. 

Der Erfindung liegt daher die Aufgabe zugrunde, ein Verfahren der eingangs genannten Art zu schaffen, mit 
dem ein verhaltnismaBig groBes MeBsignal erzielt und ein stdrungsfreies Andocken eines Flugzeuges an eine 
Fahrgastbrilcke ermdglicht wird 

Die Aufgabe wird erfindungsgemaB durch die folgenden Verfahrensschritte geldst: 

a) die Rumpfspitze des Flugzeuges wird in einer durch den Flugzeugtyp vorgegebenen Ausgangsstellung 
durch die von der Lasersendereinrichtung ausgesandten Laserstrahlimpulse in horizontaler und vertikaler 
Richtung abgetastet, 

b) die von dem auBerhalb des Radombereichs befindlichen Rumpf spitzenbereich reflektierten Laserstrahl- 
impulse werden-von der Laserempfangseinrichtung empfangen und als MeBwerte der Steuer- und Aus- 
werteeinrichtung zugefuhrt, 

c) aus den MeBwerten wird in der Steuer- und Auswerteeinrichtung durch Vergleich mit den Soilwerten 
einer in der Steuer- und Auswerteeinrichtung abgelegten und durch den Flugzeugtyp vorgegebenen (flug- 
zeugtyp-spezifischen) Riimpfspitzen-Schablone der aktuelle Signalverlauf der Rumpfspitze in der Aus- 
gangsstellung ermittelt, 

d) aus den Daten des aktuellen Signalverlaufes der Rumpfspitze werden fur die Ausgangsstellung die 
aktuelle Entfernung und die aktuelle Abweichung des Flugzeuges von der Halteposition und der Idealrolli- 
nie ermittelt und auf der Anzeigevorrichtung zur Anzeige gebracht, 

e) die Verfahrensschritte a bis d werden fiir weitere, sich verktirzende Entfernungsschwellen zwischen 
Rugzeug und Halteposition unter gleichzeitiger Abanderung des Neigungswiiikels zwischen dem von der 
Lasersendereinrichtung ausgesandten Laserstrahlimpulsen und der Rollbahn in Abhangigkeit von den 
Entfernungsschwellen solange wiederholt, bis die Halteposition von dem Flugzeug erreicht wird, und 

f) beim Erreichen der Halteposition durch das Flugzeug wird auf der Anzeigevorrichtung ein Haltesignal fur 
den Flugzeugf Ohrer angezeigt 

Das erfindungsgemaBe Verfahren ermdglicht vorteilhafterweise aufgrund einer Hauptabtastebene, beispiels- 
weise der Horizontalen, und einer hierzu senkrecht stehenden zusfitzlichen Teilabtastebene, der Vertikalver- 
schiebung, eine Interpolation von c^eidimensionalen MeBdaten zur genauen Bestimmung von Rumpfteilen von 
Flugzeugen, insbesondere der Rugzeugnasen. Hierdurch werden verhaltnismaBig groBe und genaue MeBergeb- 
nisse erzielt, deren Auswertung und weitere Verarbeitung zu einem vorteilhaften kleinen Aufwand an nachge- 
schaltetenSignalvei^beitungsniittetafuhren. 

Vorteilhafte Ausgestaltungen des erfindungsgemaBen Verfahrens sind in den Unteranspriichen 2 bis 14 

beschrieben. « «, • .... 

Eine erfindungsgemaBe Vorrichtung zur DurchfQhrung des Verfahrens und erfindungsgemaBe Weiterbildun- 
gen dieser Vorrichtung sind im Unteranspruch 15 bzw. den UnteransprOchen 16 bis 18 beansprucht Weiterhm 
ist die Verwendung der Vorrichtung fur einen Ausdockvorgang eines an einer FahrgastbrUcke angedockten 
Flugzeuges im Unteranspruch 19 beschrieben. 

Das erfindungsgemaBe Verfahren wird anhand der ein Ausftthrungsbeispiel der Erfindung darstellenden 
Zeichnungeriautert,undzwarzeigen: 

Rg. 1 eine schematische Darstellung einer Vorrichtung zur Durchfuhrung des erfindungsgemaBen Vertah- 

rens, 

Flg-2emBlockschaltbUdderVomchtunggemaBFig.l, 

Fig, 3a, 3b sowie 4a, 4b die prinzipiellen Veriaufe der ermittelten MeBsignale in vertikaler bzw. horizontaler 

Fig. 5 eine Darstellung des Prinzips der Erfassung und Fiihrung eines Rugzeuges, und 
Fig. 6 ein Spiegelsystem fur eine kombinierte Lasersender- und Laserempfangseinrichtung. 
Die aus Fig* 1 ersichthche Vorrichtung dient zur Fflhrung eines auf dem Vorfeld eines Rughafens georteten 
Rugzeuges 1, beispielsweise einer B747, bis zu einer durch die Ruggastbrflcke vorgegebenen Halteposition und 
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zur Erzeugung eines Haltesignals fGr den Flugzeugftthrer, wenn das Flugzeug seine Halteposition erreicht hat 
Die Vorrichtung weist eine kombinierte Lasersender- und Laserempfangseinrichtung 2 mit zugehorigen Eleva- 
tionsantrieb 3 auf, deren ausgesandte Laserstrahlimpulse die Rumpfspitze des Flugzeuges 1 innerhalb eines 
Abtastbereiches 4 in horizontaler und vertikaler Richtung abtasten. Hierbei wird zweckmaBigerweise die 
horizontale Abtastrichtung als Hauptrichtung vorgegeben, wahrend die Abtastung in vertikaler Richtung in 5 
mehreren fibereinander liegenden Zeilen, beispielsweise vier Zeilen, erfolgt Als Hauptrichtung kann allerdings 
auch die vertikale Abtastrichtung gewfihlt werden, wobei dann zusatzlich mehrere horizontal nebeneinander 
liegende Spalten abgetastet werden. Die Abtastung einer Hauptrichtung und einer zugehdrigen Nebenrichtung 
kann gleichzeitig oder zeitlich aufeinanderfolgend durchgefuhrt werden. Die von der Rumpfspitze reflektierten 
I^erstrahlimpulse werden von der Laserempfangseinrichtung 2 empfangen und der Steuer- und Auswerteein- 10 
richtung 5 zugefQhrt, der ein Personalcomputer 6 und ein Monitor 7 fur Abgleich- und Demonstrationszwecke 
nachgeordnet sein kann. Die Steuer- und Auswerteeinrichtung, der vor Beginn des Ortungsvorganges den 
Flugzeugtyp charakterisierende Daten zwecks Ermittlung der Halteposition des Flugzeuges z. B. vom Flugha- 
fengebaude eingegeben werden, dient zur Ermittlung der Entfernung bzw. Abweichung des Flugzeuges von der 
Halteposition bzw. von der IdealroUinie. Dieses erfolgt durch Vergleich der MeBwerte, deren Verlauf aus den 15 
Fig. 3a, 3b, 4a und 4b ersichtlich ist, mit den Sollwerten einer in der Steuer- und Auswerteeinrichtung 5 
abgelegten und durch den Flugzeugtyp vorgegebenen (flugzeugtyp-spezifischen) Rumpfspitzen-Schablone, wo- 
durch zunfichst in der Ausgangsstellung zur Erfassung des Flugzeuges 1 der aktueUe Signalverlauf der Rumpf- 
spitze ermittelt wird Aus den Daten des Signalverlaufs der Rumpfspitze werden dann fur die Ausgangsstellung 
die aktuelle Entfernung und die aktuelle Abweichung des Flugzeuges 1 von der Halteposition und der Idealrolli- 20 
nie ermittelt und dem Flugzeugftthrer auf einer in seiner Sichtlinie befindlichen Anzeigevorrichtung 8 zur 
Anzeige gebracht Fur die sich aufgrund der Fortbewegung des Flugzeuges 1 verkfirzenden Entfernungsschwel- 
len zwischen Flugzeug i und Halteposition werden unter glcichzeitiger Abanderung des Neigungswinkels 
zwischen den von der Lasersendcreinrichtun^ 2 ausgesandten Lasers trahlimp 11 lsen und der RoUbahn in Abhan- 
gigkeit von den Entf ernungsschwellen (vgL Fig. 5) solange wiederholt, bis die Halteposition von dem Flugzeug 1 25 
erreicht wird. Beim Erreichen der Halteposition wird die Anzeige eines Haltesignals fur den FlugzeugfOhrer auf 
der Anzeigevorrichtung 8 veranlaBt 

Dem aus Fig. 2 ersichtlichen Blockschaltbild sind die Bauelemente der Steuer- und Auswerteeinrichtung 5 zu 
entnehmen, wol?ei cU.e Datenflbertragung von der Lasersender- und Laserempfangseinrichtung 2 und 3 zu der 
Steuer- und Auswerteeinrichtung 5 Qber Transputer links geschieht Die Datenvorverarbeitung erfolgt mit 30 
Transputern in der Steuer- und Auswerteeinrichtung 5, wobei die Steuerung, Ergebniszusammenfassung und 
Bedienung der Ein- und Ausgabeschnittstellen von dem Zentralprozessor 11 durchgefuhrt wird Weiterhin weist 
die Vorrichtung gemSB Fig. 2 ein Bediengerat 10 auf, welches an der zeichnerisch nicht dargestellten Fahrgast- 
brOcke zur Bedienung derselben befestigt 1st 

Die verwendbare Lasersender- und Laserempfangseinrichtung, die im folgenden auch als Sensor bezeichnet 35 
wird, soil unter alien Witterungs- und Beleuchtungsbedingungen einsetzbar sein. Die Sensorsignale sollten so 
beschaffen sein, daB der Aufwand der nachgeschalteten Signalverarbeitung klein gehalten werden kann. Diese 
Bedingungen haben zur Auswahl eines Laserscanners gefuhrt, wie er aus Fig. 6 zu ersehen ist Der gepulste 
Laserstrahl des Sensors wird mit Hilfe eines rotierenden Winkelspiegels 12 in einer Ebene Qber die Landschaft 
gefuhrt, wobei die remittierte Strahlung vom achsparaUel ausgerichteten Empfanger aufgenommen wird Das 40 
empfangene Signal wird auf konstante Amplitude geregelt, so daB am Ausgang des Gerates die Entfernung als 
Funktion des Drehwinkels geliefert wird Dieser Sensor kann zum Beispiel folgende Daten aufweisen: 

Wellenlange Laserdiode 905 nm 

Scanrate max 8/s 45 

Ofmungswinkel (MeBbereich) max 220 

Anzahl der Entfernungsmessungen 4600/s 
Genauigkeit Entfernungsmessung ± 20 mm 

Reichweitenbereiche 0,5 m bis 5 m 

5 m bis 50 m 

50 m bis 500 m 

Winkeldaten incremental, 2 hoch 14 Schritte auf 360° 

Die Lasersender- und Laserempfangseinrichtung 2 und 3 kann als ein rotierendes System mit vier Spiegeln 55 
ausgebildet sein, wobei die Spiegel gegentlber der Horizontalen jeweils einen unterschiedlichen Neigungswinkel 
gegeneinander aufweisen. Zusammen mit den Lasereinrichtungen 2 und 3, die aus einer gepulsten Laserdiode 
und einem an gleicher Position montierten IR-emprmdlichen Empfanger bestehen kdnnen, erzeugt das rotieren- 
de System insgesamt vier MeBlinien in unterschiedlicher Hdhe flber dem Vorfeld Das rotierende System ist 
zusammen mit der Laserdiode und dem IR-Empfanger um die vertikale Achse neigbar, so daB die vier MeBlinien 60 
in ihrer Position auf und/oder uber dem Vorfeld variiert werden kdnnen. Hierdurch kann nach Erfassung der 
Rumpfspitze eines Flugzeuges 1 die Fortbewegung dieses Flugzeuges auf dem Rollfeld verfolgt werden. 

Als Zielzone fur die durchzufOhrenden Messungen bietet sich der vordere Bereich des Flugzeugrumpfes an, 
auch wenn die Spitze in den meisten Fallen wegen der Spiegelwirkung keine Signale liefert Die Fig. 3 und 4 
zeigen die prinzipiellen Signalverlaufe. Hierbei ist festzustellen, daB die Flugzeugspitze (Radom) wegen des 55 
hohen Glanzgrades und der Krummung nur in Ausnahmefailen MeBwerte liefert Nur wenn die Spiegelnormale 
direkt zum Empfanger zeigt, kann die Energie aufgenommen werden. Direkt anschlieBend an das Radom ist die 
Oberflache so beschaffen, daB der Rumpf auswertbare MeBergebnisse liefert 
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Die Hauptabtastebene des Sensors wird durch den rotierenden Spiegel bestimmt Es erscheint sinnvoll, als 
Hauptabtastebene die Horizontale zu wahlen. Wegen der unterschiedlichen Flugzeughohen ist eine zus&tztiche 
Vertikalverschiebung erforderlich. Die Abstande zwischen Boden und Flugzeugnasenmitte bei eingesetzten 
Flugzeugen schwankt zwischen 2,4 m (Boeing 737) und 5,3 m (Boeing 747), so daB also eine Hdhendifferenz von 
5 mindestens 23 tn zu berticksichtigen ist 

Das Flugzeug 1 soil im Abstand von 50 m erfaflt werden. Man kann davon ausgehen, daB der Flugzeugtyp 
bekannt und der Vorrichtung uber die Schnittstelle zum Flughafen mitgeteilt worden ist Diese Information wird 
zur Festlegung der Parkposition bendtigt Der Sensor tastet die Landschaft in horizontaler Richtung (genau 
betrachtet auf einera Kegelmantel) ab. Die Lage der Abtastzeile(n) wird mit Hilfe eines Elevationsmotors fur den 

10 gesamten Laserscanner, bzw. nur durch Bewegung eines Elevationsspiegels in diskreten Schritten verandert (vgL 
Fig. 5). Der erste Schritt wird so gewfthlt, dafl die Rumpfspitze im Abstand von ca. 50 m vom Laserstrahl 
getroff en wird Aus den MeBpunkten (vgl Fig. 3a und 3b) wird der Verlauf der Rumpf spitze durch Vergleich mit 
einer abgelegten Schabione gewonnen. Aus den Daten des nun vorliegenden Signalverlaufes werden der 
seitliche Abstand Mittelachse — Idealrollinie sowie Flugzeugspitze — Scanner ermittelt 

15 Beide Informationen werden auf der Anzeigevorrichtung 8 zur Anzeige gebracht Beim nfichsten Abtasten hat 
sich das Flugzeug 1 bei der Maximalgeschwindigkeit von 10 m/s und einer Abtastperiode von 125 ms urn 
maximal 1,25 m auf den Sensor zubewegt Da das Flugzeug 1 den Erfassungsbereich der erst en Schwelle noch 
nicht verlassen hat, wird die Messung wiederholt Entfernung, Horizontalabweichung und Flugzeugtyp werden 
auf dem Display zur Anzeige gebracht AnschlieBend wird der Elevationsspiegel so geneigt daB die nachste 

20 Erfassungsschwelle ca.5m hinter der ersten hegt Die Anzeige auf der Anzeigevorrichtung 8 bleibt far die 
Entfernung solange stehen, bis die Rumpfspitze in der zweiten Schwelle erfaBt worden ist Der seitliche Abstand 
wird nach jeder Messung auf der Anzeigevorrichtung 8 korrigiert angezeigt Die MeBvorgange wiederholen sich 
solange, bis die letzte Schwelle, die Parkposition, erreicht ist Dabei werden die Abstande der Schwellen 
voneinander wegen der abnehmenden Rollgeschwindigkeit und der zunehmenden erforderlichen Genauigkeit 

25 immer kleiner. Es besteht auBerdem die Mdglichkeit, die Elevation kontinuierlich in 125 ms Intervallen nachzu- 
regeln. Legt man die obengenannten technischen Daten des Sensors zugrunde, so betragt die Abtastdauer bei 8 
Umdrehungen pro Sekunde Ts — 125 ms. Die Dauer eines MeBvorganges betragt bei 4600 MeBvorgangen pro 
Sekunde Tl = 217,4 us. Jeder Abtastvorgang enthalt Ts/Tl « 575 MeBvorgange. Auf ein Grad en tf alien somit 
575/360 = 1,6 MeBvorgange. 

30 Wahrend eines MeBvorganges wird eine Anzahl n von Laserimpulsen ausgesendet Die Phasenlage zwischen 
Sende- und Empfangsimpuls wird fQr jeden der n Vorgange gemessen. AnschlieBend wird der Mittelwert 
gebildet und als MeBwert ausgegeben. Wahrend eines MeBvorganges wird ein Winkel von ft — 1/1,6 — 0,625° 
uberstrichen. Diesem Winkel entspricht bei 55 m Entfernung eine Strecke mit der Lange S »- 2R tg QJ2 — 0,6 m. 
Wegen der Differenz von p = 2,4 mrad erweitert sich der Strahldurchmesser von D — 40 mm bei der Austritts- 

35 pupilleaufDs = 40 mm + 2R tg p/Z Bei R - 50 m ist Ds 160 mm, bei R « 55 m ist Ds - 172mm. 

FQr einen Mefivorgang muB in 55 m eine Flache von der H6he Ds und der Breite S zur Verfflgung stehen. 
Sollen zwei MeBvorgange durchgeffihrt werden, so sollte die entsprechende Flache mindestens 25 = 1,2 m breit 
sein. , 
Der Flugzeugrumpf einer Boeing 737 hat einen Durchmesser von 33 m. Dieser Durchmesser wird 5,5 m hinter 

40 der Spitze erreicht Da das Radom 1,60 m davon verdeckt stehen zur Messung auf jeder Seite (projiziert auf eine 
Flache senkrecht zum Laserstrahl) nur je 1,10 m zur Verfflgung. In den meisten Fallen wird man bei einer 
Erfassungsreichweite von 50 m fur die Flugzeugspitze (55,5 m bis zum vollen Rumpfdurchmesser) links und 
rechts nur je einen MeBpunkt bekommen. 
Mit der Spiegelanordnung nach Fig. 6 kann die MeBrate fur einen auf 1/4 reduzierten MeBbereich (« 90°) 

45 vervierfacht werden. Der Spiegel SI rotiert nicht sondern wird nur noch gekippt Zusatzlich wird ein Porygon- 
spiegel in den Strahlengang eingebracht der urn die Z-Achse rotiert Der MeBbereich wird dann viermal 
innerhalb von 125 ms abgetastet Die vollen 90°. MeBbereiche konnen nicht fflr die Messung ausgenutzt werden, 
da lange vorher der Laserstrahl beschnitten bzw. die Eintrittspupille verdeckt werden. 
Der erforderliche horizontale Erfassungswinkel wird durch den Durchmesser der grdBten bei Flugzeugen 

so verwendeten Radome vorgegeben. Diese haben einen Durchmesser von 2,5 m (Tristar, Transall). Die Tief e wird 
auf l^mgeschfttzt 

Der horizontale Erfassungswinkel (ausnutzbarer Abtastbereich) muB somit groBer sein als: 
2 arctg (1,25 m/ 1 1,8 m) — 12,1°. Vorgeschlagen wird ein Erfassungswinkel von 30°. 
Der Sensor flberstreicht wahrend eines MeBvorganges einen Winkel von 0,625°. Die Genauigkeit fflr die 

55 Elevationseinstellung wird auf 0,5° definiert da eine hflhere Genauigkeitsforderung keine Vorteile mehr bringt 
Damit kann die H6he des MeBpunktes auf dhm — +/— 0,44 m bei der Entfernung 50 m bestimmt werden. Es 
werden vier MeBvorgange innerhalb 125 ms mit einem Elevationsversatz von 1° durch die vier vertikal versetzt 
angeordneten Spiegel des Scanners durchgefflhrt Die Verstellung der Servomotoren urn 0,5° muB aufgrund der 
Winkelverfinderung bei einem sich mit 2 m/s nShernden Flugzeug, bei 10 m Entfernung, innerhalb 125 ms 

go durchf flhrbar sein. Um eine ausreichende Anzahl von MeBergebnissen fflr die Signalauswertung bereitsteilen zu 
kdnnen, muB der Laser wahrend aller vier MeBvorgange innerhalb 125 ms den Flugzeugrumpf abtasten. Bei 
angenommen 3,8 m Rumpfdurchinesser, 50 m MeBentfernung (vier Messungen, 1° versetzt — 3 * 037 m + 
0,44 m Toleranz ■■ 3,05 m) ist das der FalL 
Die Rumpfspitze eines Flugzeuges 1 bekannten Typs wird erwartet und von den Lasereinrichtungen 2 und 3 

65 erfaBt Hierbei wird nach Abtastung der Rumpf spitze durch Vergleich mit vorgegebenen abgespeicherten 
Rumpfspitzen von Flugzeugen eine Typenerkennung des Flugzeuges 1 in der Steuer- und Auswerteeinrichtung 
5 vorgenommen. Stimmen hierbei die obengenannten Rumpfspitzen nicht flberein, kann einem Flugzeugfflhrer 
ein Warnsignal gegeben werden, derart, dafl sein Flugzeugtyp fflr die vorgegebene Gate-Position nicht zugelas- 
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sen ist Auch kann die Flugzeugtyperkennung zur Unterscheidung von anderen auf dem Vorfeld befindlichen 
Flugzeugen und Fahrzeugen verwendet werden. 

Bei jedem Flugzeugtyp ist die Hdhe der Rumpfspitze Qber der Rollbahn bekannt Hierdurch ist es mdglich, 
daB nach Erkennung und Erfassung eines Flugzeuges 1 alle auf dera Vorfeld befindlichen Stdrobjekte, die eine 
geringere Hohe als die Rumpfspitze des Flugzeuges 1 Ober der Rollbahn aufweisen, ausgeblendet werden. 
Dieses gilt z. B. fur Schleppfahrzeuge, die ein Flugzeug in eine Gate-Position schleppen. Weiterhin ist die 
Ausfuhrung eines Systemselbsttestes vor oder nach der Erkennung und Erfassung eines Flugzeuges denkbar. 

Eine weitere erfinderische Ausgestaltung geht dahin, daB nach Vorwahl eines Flugzeugtyps der gesamte 
Vorfeldbereich mittels der Lasereinrichtungen 2 bzw. 3 auf Hindernisfreiheit uberpruft wird und daB bei 
Vorhandensein eines Hindernisses ein Warnsignal erzeugt wird 

Weiterhin kann die erfindungsgemafle Vorrichtung zum Ausdocken eines an einer FahrgastbrQcke angedock- 
ten Flugzeuges verwendet werden, wobei nach dem Zurttckfahren der FahrgastbrQcke in ihre Ruhestellung die 
im Unteranspruch 20 genann ten Verf ahrensschritte a bis e durchzufuhren sind 

Patentansprfiche 

L Verfahren zum Andocken eines Flugzeuges an eine Fluggastbrticke eines Flughafengebaudes durch 
Ortung des auf dem letzten Streckenabschnitt des Vorf eldes eines Flughafens befindlichen Flugzeuges und 
durch Fuhrung des Flugzeuges zu einer durch die FluggastbrQcke vorgegebenen Halteposition unter 
Verwendung 

— einer Lasereendereinrichtung, die auf einen vorgegebenen Flugzeugteilbereich gerichtete Laser- 
strahl impulse aussendet, 

— einer Laserempfangseinrichtung, die die vom Flugzeugteilbereich reflektierten Laserstrahlimpulse 
empfangt, 

— einer der Laserempfangseinrichtung nachgeordneten Auswerteeinrichtung zur Ermittlung der Ent- 
fernung bzw. Abweichung des Flugzeuges von der Halteposition bzw. von der Ideairollinie, wobei vor 
Beginn des Ortungsvorganges den Flugzeugtyp charakterisierende Daten in die Auswerteeinrichtung 
zwecks Ermittlung der Halteposition des Flugzeuges eingegeben werden, und 

— einer in der Sichtlinie des Flugzeugfuhrers befindlichen Anzeigevorrichtung zur Anzeige der Entf er- 
nung bzw. Abweichung des Flugzeuges von der Halteposition bzw. der Ideah^llinie sowie eines 
Haltesignals, gekennzeichnet durch folgende Verfahrensschritte: 

a) die Rumpfspitze des Flugzeuges (1) wird in einer durch den Flugzeugtyp vorgegebenen Aus- 
gangssteUung durch die von der Lasersendereinrichtung (2) ausgesandten Laserstrahlimpulse in 
horizpntaler und vertikaler Richtung abgetastet, 

b) die von dem auBerhalb des Radombereichs befindlichen Rumpfspitzenbereich reflektierten 
I^erstrahlimpulse werden von der Laserempfangseinrichtung (2) empfangen und als MeBwerte 
der Steuer- und Auswerteeinrichtung (5) zugeftthrt, 

c) aus den MeBwerten wird in der Steuer- und Auswerteeinrichtung (5) durch Vergleich mit den 
Sollwerten einer in der Steuer- und Auswerteeinrichtung (5) abgelegten und durch den Flugzeug- 
typ vorgegebenen (flugzeugtypspezifischen) Rumpfspitzen-Schablone der aktuelle Signalverlauf 
der Rumpfspitze in der Ausgangssteilung ermittelt, 

d) aus den Daten des aktuellen Signalverlauf es der Rumpfspitze werden fur die Ausgangssteilung 
die aktuelle Entfernung und die aktuelle Abweichung des Flugzeuges (1) von der Halteposition 
und der Ideairollinie erraittelt und auf der Anzeigevorrichtung (8) zur Anzeige gebracht, 

e) die Verfahrensschritte a bis d werden fttr weitere, sich verkurzende Entfernungsschwellen unter 
gleichzeitiger Abanderung des Neigungswinkels zwischen den von der Lasersendereinrichtung (2) 
ausgesandten Lasers trahlirapulsen und der Rollbahn in Abhangigkeit von den Entfernungsschwel- 
len solange wiederholt, bis die Halteposition von dem Flugzeug (1) erreicht wird, und 

f) beim Erreichen der Halteposition durch das Flugzeug (1) wird auf der Anzeigevorrichtung (8) 
ein Haltesignal fur den Flugzeugf fihrer angezeigt 

2. Verfahren nach Anspruch 1, dadurch gekennzeichnet, daB die Rumpfspitze des Flugzeuges (1) von den 
Laserstrahlimpulsen in horizontaler Hauptrichtung und in mehreren vertikal ubereinander liegenden Zeilen 
abgetastet wird 

3. Verfahren nach Anspruch 1, dadurch gekennzeichnet, daB die Rumpfspitze des Flugzeuges (1) von den 
Laserstrahlimpulsen in vertikaler Hauptrichtung und in mehreren nebeneinander liegenden Spalten abgeta- 
stet wird 

4. Verfahren nach Anspruch 1, dadurch gekennzeichnet, daB die Rumpfspitze des Flugzeuges (1) durch die 
von der Lasersendereinrichtung (2) ausgesandten Laserstrahlimpulse bei horizontaler bzw. vertikaler 
Hauptabtastrichtung gieichzeitig in mehreren vertikal ubereinander liegenden Zeilen bzw. in mehreren 
horizontal nebeneinander liegenden Spalten abgetastet werden. 

5. Verfahren nach Anspruch 1, dadurch gekennzeichnet, daB die Rumpfspitze des Flugzeuges (1) durch die 
von der Lasersendereinrichtung ausgesandten Laserstrahlimpulse bei horizontaler bzw. vertikaler Haupt- 
abtastrichtung zeitlich aufeinanderfolgend in mehreren vertikal ubereinander liegenden Zeilen bzw. in 
mehreren horizontal nebeneinander liegenden Spalten abgetastet werden. 

6. Verfahren nach Anspruch 1, 2, 3, 4 oder 5 dadurch gekennzeichnet, daB die Ermittlung der Entfernung 
bzw. Abweichung des Flugzeuges von der Halteposition bzw. von der Ideairollinie fur jede Entfernungs- 
schwelle solange wiederholt wird, bis das Flugzeug (1) die nachfolgende Entfernungsschwelle zwischen 
Flugzeug (1) und Halteposition erreicht hat 
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7. Verfahren nach Anspruch 1, 2, 3, 4, 5 oder 6, dadurch gekennzeichnet, daB die Entfernung bzw. Abwei- 
chung des Flugzeuges (1) von der Halteposition bzw. von der Idealrollinie fur jede Entfernungsschwellc 
solange auf der Anzeigevorrichtung angezeigt wird, bis das Flugzeug (1) die nachfolgende Entfernungs- 
schwelle zwischen Flugzeug (1) und Halteposition erreicht hat 

8. Verfahren nach Anspruch 1, dadurch gekennzeichnet, dafi der Neigungswinkel zwischen den von der 
Lasersendereinrichtung (2) ausgesandten Lasers trahlimpulsen und der Rollbahn fQr Flugzeuge (l) r deren 
Abstand zwischen Rumpfspitze und Rollbahn kleiner als der Abstand zwischen Lasersendereinrichtung (2) 
und Rollbahn ist, in Abhangigkeit von den Entfernungsschwellen verkleinert wird 

9. Verfahren nach Anspruch 1, dadurch gekennzeichnet, daB der Neigungswinkel zwischen den von der 
Lasersendereinrichtung (2) ausgesandten Lasers trahlimpulsen und der Rollbahn fUr Flugzeuge (1), deren 
Abstand zwischen Rumpfspitze und Rollbahn grdBer als der Abstand zwischen Lasersendereinrichtung (2) 
und Rollbahn ist, in Abhangigkeit von den Entfernungsschwellen vergrdBert wird 

10. Verfahren nach einem der Anspruche 1 bis 9, dadurch gekennzeichnet, daB nach Abtastung einer 
Rumpfspitze eines Flugzeuges (1) durch Vergleich mit vorgegebenen abgespeicherten Rumpf spitzen eine 
Typenerkennung des Flugzeuges (1) durchgef Qhrt wird 

11. Verfahren nach Anspruch 10, dadurch gekennzeichnet, daB die Flugzeugtypenerkennung zur Unter- 
scheidung von anderen auf dem Vorf eld befindlichen Flugzeugen und Fahrzeugen verwendet wird 

12. Verfahren nach Anspruch 10 oder 11, dadurch gekennzeichnet, daB nach Erkennung und Erfassung eines 
Flugzeuges (1) alle auf dem Vorfeld befindlichen Stdrobjekte, die eine geringere H6he als die Rumpfspitze 
des Flugzeuges (1) fiber der Rollbahn aufweisen, ausgeblendet werden. 

13. Verfahren nach Anspruch 9, gekennzeichnet durch die Ausfuhrung eines Systemselbsttestes vor oder 
nach der Erkennung und Erfassung eines Flugzeuges. 

14. Verfahren nach Anspruch 9 oder 13, dadurch gekennzeichnet, daB vor oder nach Erkennung und 
Erfassung eines Flugzeuges (1) der gesamte Vorfeldbereich mittels der Lasereinrichtungen (2 bzw. 3) auf 
Hindernisfreiheit iiberpruft wird und daB bei Vorhandensein eines Hindernisses ein Warnsignal erzeugt 
wird 

15. Vorrichtung zur Durchf (lhrung des Verfahrens nach einem der AnsprOche 1 bis 14, dadurch gekenn- 
zeichnet, daB einer Lasersender- und LaserempFangseinrichtung (2) eine Steuer- und Auswerteeinrichtung 
(5) nachgeordnet ist, daB der Steuer- und Auswerteeinrichtung (5) das zu ortende Flugzeug (1) charakteri- 
sierende Daten zugefflhrt werden, und daB die von der Steuer- und Auswerteeinrichtung (5) ermittelten 
aktuellen Abweichungen des Flugzeuges (1) von der Halteposition und der Idealrollinie sowie ein Haltesi- 
gnal auf einer in der Sichtlinie des Flugzeugf (Hirers befindlichen Anzeigevorrichtung (8) angezeigt werden. 

16. Vorrichtung nach Anspruch 15, dadurch gekennzeichnet, daB der Lasersender- und Laserempfangsein- 
richtung (2) ein von der Steuer- und Auswerteeinrichtung (5) gesteuerter Elevationsantrieb (3) zur Einstel- 
lung der Neigungswinkel zwischen den ausgesandten lasers trahlimpulsen und der Rollbahn zugeordnet ist 

17. Vorrichtung nach Anspruch 15 oder 16, dadurch gekennzeichnet, daB der Steuer- und Auswerteeinrich- 
tung (5) ein Personalcomputer (6) und ein Monitor (7) fur Abgleich- und Demonstrationszwecke nachge- 
schaltet sind 

18. Vorrichtung nach Anspruch 15 oder 16, dadurch gekennzeichnet, daB die Lasersender- und Laseremp- 
f angseinrichtung (2) in weiten Bereichen seitlich von der Einrolleitlinie wahlfrei angeordnet ist 

19. Verwendung der Vorrichtung nach einem der AnsprOche 15, 16, 17 oder 18 zum Ausdocken eines 
vorzugsweise nach einem der Anspruche 1 bis 16 an einer Fluggastbrucke angedockten Flugzeuges dadurch 
gekennzeichnet, daB nach dein Zuruckfahren der Fluggastbrucke in ihre Ruhestellung 

a) die Rumpfspitze des Flugzeuges (1) in der durch den Flugzeugtyp vorgegebenen Halteposition durch 
die von der Lasersendereinrichtung (2) ausgesandten Lasers trahlimpulse in horizontaler und vertikaler 
Richtung abgetastet wird. 

b) die von dem auBerhalb des Radombereichs befindlichen Rumpfspitzenbereich reflektierten Laser- 
strahlimpulse von der Laserempfangseinrichtung (2) empfangen und als MeBwerte der Steuer- und 
Auswerteeinrichtung (5) zugefuhrt werden, 

c) aus den MeBwerten in der Steuer- und Auswerteeinrichtung (5) durch Vergleich mit den Sollwerten 
einer in der Steuer- und Auswerteeinrichtung (5) abgelegten und durch den Flugzeugtyp vorgegebenen 
(flugzeugtyp-spezifischen) Rumpf spitzen-Schablone der aktuelle Signalverlauf der Rumpf spitze in der 
Halteposition ermittelt wud, 

d) aus den Daten des aktuellen Signalverlaufes der Rumpfspitze fur weitere, sich verlangernde Entfer- 
nungsschwellen unter gleichzeitiger Abanderung des Neigungswinkels zwischen den von der Lasersen- 
dereinrichtung (2) ausgesandten Laserstrahlimpulsen und der Rollbahn in Abhangigkeit von den Ent- 
fernungsschwellen die jeweils aktuelle Entfernung und die aktuelle Abweichung des Flugzeuges (1) von 
der Halteposition und der Idealrollinie unter Wiederholung der Schritte a bis c ermittelt und auf der 
Anzeigevorrichtung (8) zur Anzeige gebracht werden, und 

e) beim Erreichen der Wende- und Startposition durch das Flugzeug (1) auf der Anzeigevorrichtung (8) 
ein Wende- und Startesignal fur den FlugzeugfUhrer angezeigt wird 
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Fig. 3 b Signale der vertikalen Schnitte 
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